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RESUMEN

El presente trabajo tiene por objetivo el modelo dindmico de un dirigible (como Karmay
UrAn), y la elaboracion de un conjunto de leyes de control de velocidad, altitud y direccién
cuando el dirigible se desplaza en la fase de vuelo crucero. La primera parte del documento
presenta un modelo matematico representativo de las principales dinamicas del dirigible.
Luego se muestra una descripcion de las principales relaciones de las variables, a partir
de un modelado e identificacion previos, usados para el planteamiento de modelos
reducidos, llamados modelos de control. Una segunda parte esta dedicada a la formulacion
de las estrategias de control, basadas en técnicas PID, GPC y una no Lineal. Estas leyes
son planteadas sobre la base del desacople de dinamicas para el vuelo lateral y el vuelo
longitudinal. Finalmente se incluyen pruebas de simulacién y sobre las estructuras reales.

Palabras claves: Plataformas aéreas, dirigible, UAV, control, PID, GPC, Control no lineal,
modelado dindmico, velocidad aerodinamica, fases de vuelo.

ABSTRACT

The aims of this work are the development of a dynamic model for an airship (like Karma
and UrAn airships), and the elaboration of a set of base control laws of speed, altitude and
heading in cruise flight. The first part of the document presents a mathematical model of
the blimp dynamics. The analytic description of the model has been deduced from a dynamic
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and aerodynamic study. In a first time, the model parameters have been taken from precedent
works based on wind tunnel experiments. Next to that, simplified models (called control
model) were made with classical techniques. A second part is devoted to the formulation of
control strategies (like PID, GPC and Non-lineal), based on the decoupling of the velocity,
the longitudinal and lateral dynamics. These different control strategies have been validated
by numerous simulation tests. The speed, heading and altitude controllers have been tested
in two real airship structures.

Key-Words: Aerial platforms, airship, UAV, control, PID, GPC, Non-linear control, dynamic
modelling, aerodynamic speed, flight phases.

INTRODUCCION

El permanente desarrollo en el amplio espectro de la ciencia y tecnologia, tal como
sensores, actuadores, dispositivos de computo y energia, garantizan una larga
permanencia de las plataformas mas ligeras que el aire. Existe indudablemente un
renaciente interés es este dominio, aplicaciones en el transporte de cargas pesadas!y
plataformas de gran envergadura a alta altitud para comunicaciones son habilitadas con
estas estructuras. Aplicaciones como vigilancia o fotografia aérea, pueden ser realizadas
por dirigibles de pequefio tamafio radio-controlados, del orden de pocas decenas de
metros cubicos, brindando gran estabilidad. Ellos son faciles de operar, vuelan con relativa
seguridad a muy bajas altitudes y sobre areas de particular interés, consumiendo poco
combustible, logrando velocidades de decenas de kilbmetros por hora y permitiendo
mayores tiempos de autonomia. Dentro de sus principales enemigos se encuentran las
condiciones meteoroldgicas, el viento es un agente fuertemente perturbador a sus
comportamientos naturales (ver [9]). Se debe notar que las aplicaciones de los dirigibles
no tripulados son consideradas cada vez mas en el mundo, entre las aplicaciones militares
se encuentra la exploracién planetaria, como se observa en numerosas contribuciones en
las conferencias de los mas ligeros que el aire (AIAA) y las convenciones europeas de los
dirigibles [14]. La primera mencion de los desarrollos de plataformas no tripuladas y
autonomas como los dirigibles, se encuentra en la literatura cerca de las década de los
90’s [4], pero es solo recientemente que varios proyectos han mostrado logros eficaces.
Uno de los proyectos mas avanzados en este dominio es Aurora, un proyecto sostenido
por el Instituto de la Tecnologia e Informacién de Campinas, Brasil, dedicado principalmente
al control del vuelo [7].

Uno de los principales problemas que se deben enfrentar es el control de los prototipos,
ya que cuando se pretende lograr un dirigible con habilidades de autonomia surgen

' tal como el proyecto ATG Skycats —revisado a la fecha, informacion sobre este proyecto es disponible en

www.worldskycat.com
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dificultades ocasionadas por las no-linealidades en la dindmica de estos sistemas y por
el viento como gran perturbador en el desplazamiento durante un vuelo. El trabajo se centra
en la sintesis de los controles tipo PID, GPC y No-lineales para la velocidad, altitud y
direccion, cuando el dirigible se desplaza a una altitud constante y en linea recta (lo que
equivale a un punto de operacién dentro de la fase de vuelo crucero). Para esto, se hace
un estudio previo del modelo dinamico del dirigible y las formas de encontrar modelos
reducidos o de menor complejidad.

Este documento se encuentra organizado de la siguiente manera: la seccion 1 presenta
un completo modelo dinamico del dirigible, con simplificaciones para la obtencion de
modelos que permitan la sintesis de las leyes de control. Sobre la hipétesis de una velocidad
regulada a un valor constante (hip6tesis de fase de vuelo crucero), se permite el desacople
de las dinAmicas de vuelo lateral y longitudinal, permitiendo expresar la dinamica global
en la fase crucero, como dos sub-modelos. De esta manera el control del dirigible puede
hacerse a través de tres reguladores independientes, uno dedicado a la velocidad de
desplazamiento, otro sobre la altitud y el ltimo sobre la direccidn, los cuales se presentan
la seccion 2. Alo largo de las secciones se incluyen referencias a trabajos previos, asi
como resultados experimentales obtenidos con dos plataformas diferentes de dirigibles
(verfig. 1). Finalmente se presentan algunas conclusiones.

1. MODELADO DEL DIRIGIBLE

Las estructuras consideradas tienen una estructura clasica en ‘forma de cigarra’ (Fig.
1). Estos robots cuentan con: los motores de empuje principal, montados sobre un eje
vectorizado, de manera que se habilite el despegue en forma vertical y provea sustentacion
adicional para velocidades pequefias, cuando la sustentacién aerodinamica no es
suficiente. Las superficies moviles (alerones) posibilitan el control en los planos
longitudinal y lateral, y un rotor trasero transmite un empuje adicional que permite el
control lateral del dirigible a velocidades pequefias y cuando los alerones no son
suficientes.

Figura 1. Los dirigibles usados. UrAn (28 m3) y Karma (18 m3), respectivamente.
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1.1. SISTEMAS DE REFERENCIA

Para describir el movimiento de un dirigible es necesario tener en cuenta tres referenciales
(Fig. 2): el eje global R fijo a un punto arbitrario sobre la tierra, orientado segln la convencion
NED; el marco fijo al cuerpo del dirigible R, que tiene su origen en el centro volumétrico
(CV) de la envoltura [17]; (CV se escoge como el origen de este marco porque coincide
con el centro de empuje, donde la fuerza de sustentacion aerostatica es aplicada) y
finalmente, el marco aerodinamico R_ que esta alineado con la direccion del movimiento
del dirigible. El eje x, de R, coincide con el eje de simetria de la envoltura, el plano (x, z)
coincide con el plano longitudinal y la orientacion de R, con respecto a R esta dada por
los angulos de Euler ‘roll’ ¢, ‘pitch’ 0y ‘yaw’ y. El eje x, de R, coincide con la velocidad
aerodinamica del dirigible V', = (M “'(v,—v,),donde v 4 YV, respectivamente denotan
las velocidades del dirigible y la velocidad del viento con respecto aR . o.es el angulo de
ataque y B es el angulo de derrapaje en el plano (x, y,). La matriz de rotacion M¢entre el
marco coordenado global R y el marco coordenado local R, esta dado por:

cpcd  —shep + spcepst  spsy + sOcep
ME= | chsyp  cyep + sshsp  —cipsd + cpshsyy | (D)
—st s cco

y la matriz de transformacion entre el marco coordenado local R,y el marco coordenado
aeronauticoR_es:

cacfl —casf —s«

i=| 8 8 0 ]®

sacl —sasff ca

donde Sx (resp. Cx) denota la funcion sin(x) (resp. cos(x)).

Figura 2. Referenciales del dirigible
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1.2. MODELO DINAMICO
El modelo dinamico del dirigible se establece sobre la base de las siguientes hipotesis:

e La envoltura es considerada como un sélido: los fendmenos areo-elasticos y el

movimiento del helio dentro de la envoltura son ignorados;

La masa del dirigible y su volumen son considerados constantes;

El dirigible desplaza volumen: los fenémenos inducidos por este desplazamiento
producen fendmenos de masas e inercias adicionadas;

e Laposicion del centro de empuje de la fuerza de sustentacion aerostatica coincide
con el centro de volumen CV;,

e Lavelocidad de un dirigible pequefio es generalmente baja (bajo niumero de match),
los acoplamientos entre las dindmicas y los fendmenos térmicos son despreciables
aligual que la modificacion de la densidad del aire debida al movimiento del sistema;

e Latierraes considerada plana sobre el &rea de vuelo.

Las anteriores hipotesis son razonables para los dirigibles considerados, permitiendo
aplicar la teoria de la mecanica de cuerpo rigido. Através del uso de las leyes de Newton,
las teorias de aerodindmica [3] con las leyes de Kirshoff's y Bryson’s, el modelo dinamico
con respecto al referencial R, , conocido como modelo para simulacion, pueden describirse
como:

Md(l'_j == _Td(vdlr) + Ta,(vA) + Ya + T;p (3)

Donde:

ey eselvectorde estado cuyas componentes son las velocidades lineales v, = [u,v,w]"
y las velocidades angulares v_=[p,q,r]". Para propésitos de la realizacion de cualquier
control, estas variables deben ser expresadas en R, lugar donde se referencia
generalmente las medidas del GPS y la central inercial.

e LamatrizM, de 6 X 6 esta compuesta de masas, inercias y términos de acoplamiento:

m 0 0 0 mzg 0

0 m 0 -mzy 0 mz

_ 0 0 m 0 —mzy, O
Ma=1 ¢ —mz, 0 I, 0 —I,| (4

mzg 0 —mz, O I, 0

0 mzx, 0O -—I.. 0 I,

Donde (xg, zg) es la posicion del centro de gravedad. El término y, es ceroyadque coincide
con la misma posicién del centro volumétrico (CV).

e T, eselvector de fuerza dinamicay contiene la fuerza centrifuga y de Coriolis:

Ciencia e Ingenieria Neogranadina, Vol. 18-1, 2008 55



APROXIMACION AL CONTROL DE LAFASE DE VUELO DE UN DIRIGIBLE

mwq — mur — mz,q* + m2gpr — mx,r
Mur — Mwpmzgqr + mrypq
2 2
B mup — muq — mzgp® + mxgpr — mzyq
Ta(va) = —mzgur + mzgwp — L.pqg — (I, — I, )qr (5)
—mzyur — mzgupmzawq + mrgug + L, (p? —r?) — (I, — L)pr
—mzgwp + mrgur — (I — I,)pg + I..qr

e g, contiene las fuerzas debidas a la gravedad y a la fuerza de empuje (F_ es el peso
del dirigible, F_ es la fuerza de empuije de sustentacion):

—(FG — FB)89 \
(FG — FB)cﬁsqb
(FG — FB)CGCgb (6)
—zgFgclsd
—24Fcs0 — (zgFg — 2. Fp)cOco
(zgFc — z.Fp)chse /

Donde x_ representa un desplazamiento del punto donde se produce la fuerza de empuje
F,. Segun hipétesis mencionadas x__0.

e T representa las fuerzas de control aplicadas al dirigible: contienen los torques de
los propulsores vectorizados F,, en (O , O,) y la fuerza de empuje del rotor de cola F
en (x_,z,). La direccion de los propulsores en funcion de u, es ajustable en el plano
longitudinal y la direccion del rotor de cola en el plano lateral.

Fhrrep
FT'C
—Fus 7
Tp - Frczrf ( )
FrOzepp+ FarOgsp
F'I"C'T:T'C

e T _Av’-D(v,)v,+T_(v.?) es el vector aerodinamico, donde:
0 A es la matriz de masas e inercias adicionadas en el centro de gravedad (CG), y

los términos de acoplamiento (masas e inercias virtuales — [9], [12] presenta una
manera de estimar estos coeficientes):
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(a1 0 0 0 a5 0 (Vx,
0 a9 0 agq 0 aag Vya
. 0 0 ass 0 aas 0 VZG (8)
Ava = 0 ag0 0 aygq 0 agp P
as1 0 (1131 0 ass 0 q

\0&6200640366)\?")

o v,=[v, v ], donde v, =v,-v, es el vector de velocidad traslacional, v, =[u,.v,.w,]’
es lavelocidad del viento en R . En Azinheira [2] se muestra un estudio de la influencia

del viento sobre el dirigible.
o D(v,)v, eselvector que contiene los terminos de la fuerza centrifuga y de

Corilis:
0 agaT —a33q ag4r —assq ageT
D 0 a33p 0354 —a15¢ 0
— — 0 —ao4p — azer a1sq 0
D (or\os — (a11 — zmag)q asap 9
t(var)va Do —(as2 + ass)q Dis3 —agsqg  (ass —aee)r O ©)
(ass + x?ma)g  —aseragp —a1sg  Diss 0 —agqr
Dy.y (a15 + ag2)qg —asap (@44 — ass)q aqeT 0
Donde:

Dlzl = pm13+r(xm11 ) all)” D122: pm33+r(a15+xm13), D1z3 = (aez + ass)r + a24P' Dlz4 = (a§1+ a‘24xmls)
p-(a, - x*m)r, y D, .=a p + (a,- a,)r. Bonnet [3] presenta como se determinan estos
coeficientes.

o T_(v.?)representalas fuerzas aerodinamicas y momentos en CG, proporcionales
alaformade la envolturay al cuadrado de la velocidad aerodinamica.

%pvagsrefCT Fz:

?pva:SrefCL Fy

Ay 53PVa S’refCN _ Fz
Tata(va’) = _;pvazsrefLrefCIN | Lo (10)

*lpUaQSTEfL'remeN My

*vaagsrefLreanN NU

Donde: S y L, dependen de la geometria del dirigible. C,C,C,C, C 'y C_ . son
respectivamente, los coeficientes estacionarios tangencial, normal, lateral, roll, pitch y
yaw.
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1.3. MODELOS SIMPLIFICADOS

Con el fin de obtener un modelo dinamico suficientemente representativo de las principales
dinamicas del dirigible y de menor complejidad para la sintesis de las leyes de control
(modelos de control), es necesario hacer simplificaciones adicionales de forma que el
domino de operacion se restrinja logrando desacoplar el vuelo lateral y longitudinal. En el
caso de un vuelo crucero en ausencia del viento, la ecuacion que representa la dinamica
de la velocidad en funcion de la fuerza de los propulsores es:

1 1
it = ————(F,cosp + =pV2SrefCr) (11)
(m — (111) 2

Provisto de una velocidad constante (u=u,) y suponiendo que se desplaza en linea recta
(6 0,v=0), el modelo que muestrala evolu0|on de la altitud puede ser simplificado. Las
variables involucradas en esta dinamica son z,w,u, 6,qy ¢ y: considerando que w<<uy,
o =0 se tiene.

z = —usin®
- _ NUM
q _ Iy—a55

Donde:

NUM = ((mx, — ay; —x’my,)uq —z, Fg sin® — (x,Fy; —x,Fy)cosO + F, 0, cos pL +...

m z

1
.+ F O, s1nu—5pu S;e/‘LrefC )

Linealizando alrededor del punto de operacion (condiciones de vuelo crucero, u = cte, 6
pequefo), — (x,F,; —x.F,)cos0 + F,0.cos . ~0 —sinb Y cosh ~1, Se tiene:

m z

2= —usinf
0=q (13)
q = koi5,q + k15,0 + k3)5,0c
Donde:
(mx, —a,,x"m,, u -z F; pu Sm/,L,efC
ks, = > Ky, ® ’ —

I, —as; o 2(1, —ass)

Iy—a55 )
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La ecuacion (13) corresponde a un sistema de control de segundo orden para 6 y tercer
orden para z. Considerando la dinamica de 6 similar a un primer orden, el modelo de
altitud puede ser visto como un primer orden mas un integrador puro.

Ahora al considerar la velocidad constante en un plano (x,y) con 5, =0 yw =0, las
ecuaciones dinamicas del dirigible y su posicién en el plano horizontal se pueden escribir
como:

T =ucosy —vsiny
Yy =usiny —vcosy
b= 14)
ur(ng—l—ags—:J;lel)—l—Fm:::,.c—%pugSrBfL,.eanN
- (I —aes)

Las variables involucradas en este modelo son Xx,y, u,v,y, r y 59. Considerando
v<<u, B~0yF_=0,las ecuaciones (14) se simplifican a:

T = ucosy
Y= usiny

= k2|597‘ + k‘1|595g

Note que los coeficientes kl\ag y kz\sg pueden ser determinados de manera similar al mo-
delo reducido de altitud (en Fossard et al [11] se encuentra una aplicacion similar de la
dinamica simplificada para un modelo de aeroplanos en fase de vuelo crucero).

2. CONTROL

Con modelos reducidos, suficientemente representativos de la dinamica del dirigible, se
realiz6 una estimacién de los coeficientes del sistemay se ataco el problema de control
para el desplazamiento a velocidad constante. En general, se encuentran en la literatura,
contribuciones al control de dirigibles, basicamente con resultados en simulacion. Elfes et
al [10] presentan una arquitectura de control donde el ‘yaw’, ‘pitch’ y la altitud son
controlados sobre la base de controles Pl y PID adaptivos. Paiva et al [7] describe una
estrategia de control con un PID para la velocidad en el plano longitudinal y un PD para la
altitud y la direccién. Azinheira et al [1] un regulador para la direccion basado en técnicas
de control robusto tipo /_, para el seguimiento de trayectorias. Otros autores optan por
control difuso, tal como Zhenbang et al [18], quien describe un control de direccién parala
navegacion, basado en control difuso optimizado por algoritmos genéticos. Diaz et al [8]
proponen un compensador distribuido paralelo para la fase de vuelo crucero, basado en
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técnicas difusas. Hygounenc y Soueres [12] proponen un control con estrategias de back-
stepping.

En esta seccion se presenta el analisis de la ley de control basado en técnicas PID y
considerando los sistemas como SISO (Single Input-Single Output). Estos controles se
plantean sobre el principio de tener desacoplado el vuelo longitudinal y lateral (ver [12]).
Los controles se basan en: 1) un control para la velocidad aerodinamica es el resultado
de los propulsores principales; 2) las superficies moviles en configuracion de-simétrica 6,
controlan la altitud, y 3) el control de direccion es resultado de la accion de alerones en
configuracion simétrica .

Planteadas las hip6tesis anteriores, el disefio de las leyes de control, debe ser tal que el
dirigible en sus estados principales siga tan cerrado como pueda a las sefales de
referencias fijadas u, z y v, respetando las hipdtesis de vuelo crucero y manteniendo la
validez de los modelos simplificados o en otras palabras, respetando el comportamiento
del sistema en lazo cerrado.

2.1. CONTROL PID

Cada modelo simplificado mostrado en la seccion 1.1.3. se puede representar por:

z=Azxz+ Bu
1
Y= Cu (16)

donde x es un nX1 vector de estado, y es un p X1 vector de salida y u es un g X1 vector de
entrada (A, B, C y D son respectivamente, nXn, nXP, gXn, y gXp, matrices). La ley de
control u definida por un control PID puede ser descrita como:

dt,,

u=Kyum,+K; /(umf — Uy )dt + Kg—— pn (7)

Donde u , es la referencia y u_ es la variable de control. Las ganancias proporcional,
integral y derivativo kp, ki y kd pueden ser determinadas gracias a la realimentacion de
estado y la teoria de asignacion de polos. Finalmente, es recomendado usar una estrategia
anti-windup para habilitar la saturacion al término integral.

2.1.1. Control de Velocidad

Con el modelo de lazo abierto para la velocidad aerodinamica escrito como:

60 Solaque Guzman - Mufioz Ceballos
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_vl(s) K
H(s) = T(s) 7s+1 (18)

y la sefial de control para los propulsores (T) dada por:
ki
T(s) = kpva + — (v, —v,) (19)
8

Donde v, es la sefial de referencia para la velocidad, el polinomio caracteristico en lazo
cerrado queda descrito por:

1 K
2_ 201 k =k;
s 7'( +np)s+7_ (20)

Ahora, definiendo un polinomio s? + 2{m s+® * basado en los criterios de desempefio e
igualando a la eq. (20), los coeficientes del PI (kp y k) pueden ser determinados.

2.1.2. Controles de altitud y direccién
Con un modelo de control para la altitud escrito como:

2(s) k. ks
H = =
(s) be(8) 8% —kos? —kis

(21)

y la sefial de control dada por un PID:

ki
de(s) = kpz + ?(zr —2) + kgb + kogq (22)

Donde z, es la referencia de la altitud, el polinomio caracteristico en lazo cerrado es:

84 — 83(]92 + kgkgd) — 82 (k]_ + kgkd) — S(kpkgkz) + kzk3ki (23)

Basado en los criterios de desempefio para este regulador, el polinomio caracteristico
queda:

(s> +28w s+, (s +1/t,)(s +1/1,)
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Igualando este con la eq. (23), se pueden determinar los coeficientes kp, k,k, Yk, parael
control de altitud. Las ganancias del control de direccion se pueden obtener con estos
procedimientos.

2.1.3. Resultados en simulacién

La figura 3 muestra los resultados en simulacion de los tres controles PID’s, aplicados
sobre el modelo de simulacion (recordar que este modelo contiene la mayor descripcion
de la dinamica del dirigible). La estabilizacion de cada estado de salida del sistema se
presenta manifestando un poco de acoplamiento entre las acciones de los reguladores.
Existe una pérdida de altitud cuando el dirigible toma las curvas, ya que por seguridad
éste se deja ligeramente mas pesado (fuerza de gravedad es ligeramente mayor que la
fuerza de empuije).

= Speed Control = Altitude Control § Heading Control
£ 10 = 10 = 400
g 2 =
=
= = 0 = 200
w 5 - -
=
e = -10 = o
B g B
= o] £ 20 = —200
- 0 100 200 300 - o 100 200 300 ;_ 0 100 200 300
Time [s] Time [s] Time [s]
Signal Control of Speed Signal Control of Altitute Signal Control of Heading
60 50 40
[ n n n N
= 40 = | VTV w20 ."‘ VN
= =1 of| = AU A AN A
= 20|‘ ) | e ol M NN
Wwoeeoro 1 l]
[s] -50 -20
0 100 200 300 (o] 100 200 300 [0} 100 200 300
Time [s] Time [s] Time [s]
Speed on the axe Y & Z in Rd Angular Speed [519] Angular Speed [slw]

20 5

z 2
E

p 0 A Y A Y a
= O A
= -20

NN

0 100 200 300 o 100 200 300 0 100 200 300
Time [s] Time [s] Time [s]

q [degls]
r[deg /s]
o

Figura 3. Resultados de los controles PID’s: de arriba a abajo, se presenta la evolucion de los
sistemas, los controles y las derivadas de las variables de control

2.2. CONTROL PREDICTIVO GENERALIZADO - GPC

El control predictivo generalizado fue introducido por Clarke et al [6], y se popularizé en la
industria y la academia [5]. Es una clase de control predictivo basado sobre la minimizacion
de una funcion objetivo para la generacion de la ley de control. El sistema SISO puede ser
descrito de la siguiente forma:

Az Dy(t) = 2_qB(z Du(t —1) + C(z De(t) (24)
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donde u(t) y y(t) son las sefales de control y salida del sistema, y e(t) representa el ruido
blanco con media cero. A, By C son polinomios enzy d es el tiempo muerto del sistema.
Este modelo es llamado modelo ‘Controller Auto-Regressive Moving-Average (CARMA)'.
Cuando las perturbaciones son no-estacionarios, el modelo CARMA no es apropiado y
se debe considerar el modelo integral de CARMA (CARIMA) [6]. Considerando notacion
similar a la de Camacho [5], el modelo CARIMA se convierte en:

AGy(0) = 2-aB - 1) + 0 H A o)

con A=1-z"

El algoritmo GPC consiste en aplicar una secuencia de control que minimiza la funcién de
costo siguiente:

J(N1, Noy Nu) = B{ 020 000yt + ) — w(t + 5))?

j:j\‘rl ”

SN G Au(t + 1)) (26)

Donde E{*} es la esperanzay y(¢+ j|?) es la j-esima prediccion de la salida del sistema,
sobre un tiempo futuro, N, y N, son el minimo y maximo de la funcion de costo sobre un
horizonte, N es el horizonte de control, &(j) y A(j) son los pesos de la secuencia y w(t+j) es
la trayectoria de referencia futura.

El objetivo del control GPC es encontrar una secuencia de control futura u(t), u(t+1), ..., tal
gue la salida futura del sistema y(t+j) pueda seguir tan cerca como sea posible a w(t+j),
considerando siempre la minimizacién de la funcion de costo J(N,, N,, N,).

2.2.1. Control de velocidad

El equivalente discreto del modelo de velocidad simplificado, con un tiempo de muestreo
t.=0.1s, viene representado por:

0.0198z 1

H(z"YH =
(=7 = T 08021

(27)

Note que para este sistema, el tiempo muerto d es igual a cero y el polinomio asociado al
ruido es 1.

Ahora con el algoritmo presentado por Camacho [5] y los valores de los parametros N, =1,
N,=N=10y A =1.2, laley de control viene dada por:
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T(k)=T(k—1)— 4.7404v,(k) + 4.0845v,(k — 1)
+0.0151v e (K + 1) + 0.0288v,) e s (k + 2) (28)
+---+ 0.10841}6[?“0(& + 10)

2.2.2. Control de altitud
Consideremos el siguiente modelo discreto para la dinAmica de la altitud:

_0.000603 + 0.0024242~1 + 0.0006092 2

H(z™1) = (29)
(&) = 3 e T 30117 — 10253

Si d=0, C(z*) = 1y los valores de los parametros N, =1, N, =N =10 y A=15, el control
calculado viene dado por:

Se(k) = 0.94846.(k — 1) — 0.05165,(k — 2) — 24.23632(k)
+65.64472(k — 1) — 59.89952(k — 2) + 18.37512(k — 3)  (30)
+0.00004z,.c¢(k + 1) 4+ 0.00031 2,0 (k + 2)
+ -+ 0.0384z,.¢(k + 10)

2.2.3. Control de direccion

Considerando el modelo discreto para la dinamica del la direccion del dirigible:

_0.001839z71 + 0.0017222~2*

H(z" = (31)
() =T 1802 11 08210, 2

y conociendo d =0, C(z-1) =1, los valores de los parametros N, =1,N,=N=10y A=0.6,
la ley de control para la direccion del dirigible se puede escribir como:

5, (k) = 0.97176,(k — 1) — 0.02825,(k — 2) — 38.5727¢)(k)
+64.346T1)(k — 1) — 26.4822¢) (k — 2) + 0.0029¢,0¢(k +1) (32)
+0.0108¢ e p(k +2) + - -+ + 0.1609%,. (K + 10)

2.2.4. Resultados de simulacién

La figura 4 presenta los resultados del control GPC, con el mismo modelo e idénticas
referencias presentadas en la seccion 2.1.
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2.3. REGULADORES NO LINEALES TIPO PRIMER ORDEN

Esta técnica contempla los sistemas tipo SISO (Single Input - Single Output) y NLTI (NonLinear
Time Invariant) o modelos con variaciones paramétricas lentas, tal como se pueden
considerar los modelos simplificados (0 comportamiento del sistema en la fase crucero).
La presente seccion es dedica a las leyes de control generadas por la técnica de control de
primer orden (FOC) por realimentacion de estado, la cual es una técnica dedicada al estudio
de los sistemas no lineales en la vecindad del punto de equilibrio del sistema.
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Figura 4. Resultados de los controles GPC's: de arriba a abajo, se presenta la evolucion de los
sistemas, los controles y las derivadas de las variables de control

Uno de los caminos a seguir por los ingenieros de control durante mucho tiempo ha sido la
linealizacion de las ecuaciones de sistemas no lineales, alrededor de un punto de equilibrio.
Relativamente, se han planteado nuevas técnicas segun la linealizacion de los modelos, es
decir, segun su validez local (en una superficie) o global (todo el espacio de estado).

Cuando un modelo linealizado sobre un punto de operacion deja de ser valido, se debe
pensar en diferentes modelos linealizados en diferentes puntos de operacion. El conjunto
de estos modelos linealizados es llamado modelo lineal tangente. Algunos sistemas de
control de vuelo de pilotos automaticos para los aviones o sistemas quimicos por ejemplo,
son realizados con la ayuda de estos modelos.

Para un sistema no lineal la representacion de estado puede ser:
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x=f(x,u) (33

donde f es considerado un campo vectorial parametrizado por la entrada u y sobre una
variedad de estado M, que puede ser asociada a una superficie (las perturbaciones no se
consideran en el planteamiento de la solucion). Asi, a cada par (x, u) el campo asocia una
direccion f (x, u) tangente a la variedad de estado M en el punto P de coordenada x. En el
caso del dirigible, f es un campo de fuerzas y es modificado por las entradas al sistema
gue son la propulsion, alerones, vectorizacion y rotor de cola.

Se puede considerar la aproximacion a primer orden del comportamiento de un sistema,
como el planteado por la ecuacion (31), en la vecindad de un punto de equilibrio (x°, u°),
utilizando el desarrollo en series de Taylorde f .

Fl,w) = £ 0%) + (2, )z — a%) + 2L (%, u®)(u — )+ — 2w — ) (39

despreciando los términos de orden superior e imponiendo ox =x-x°y éu =u- W, la
ecuacion (32) puede ser re-escrita como:

p = 900 6z 4 (0 wOsu (@5
ém—am(z,u)cix—l—au(:z:,u)ciu (35)

gue es la representacion lineal del sistema sobre el punto de operaciéon. Ahora si se
consideran los diferentes modelos en los diferentes puntos de equilibrio, el modelo resultante
es el llamado modelo lineal tangente. En Fossard [11] se puede consultar una teoria mas
profunda y la demostracién de la gobernabilidad local. La expresion analitica para el
modelo lineal tangente en funcion del punto de operacion se puede definir como:

6x = F(z°, u")oz + G(2°, u®)6u (36)

Considerando la ecuacion (35) se formula una ley de control éu por cualquier método
lineal (ubicacion de polos, realimentacion de estado, control 6ptimo, etc). Si se formula la
ley de control en funcion del punto de operacion y por realimentacion de estado con
referencia ov se tiene:

ou = —K (2%, u®)ox + v (37)

Esta ley calculada localmente, debe ser integrada para encontrar la ley de control no lineal
y aplicarla a todo el espacio de estado, quedando las ganancias adaptables al punto de
operacion sin recurrir a estimadores del punto de operacion y sin conmutaciones. Esta
integracion es el paso mas dificil y una representacion para ella es:
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u=29Q(X,Vv) (38

La nocién de los modelos de menor complejidad, presentados anteriormente, permite
pensar que el dirigible en la fase de vuelo crucero cumple con un niumero reducido de
limitaciones en el equilibrio, es decir se tiene un equilibrio parcial. Esto facilita la sintesis
de leyes de control en diferentes etapas, de tal forma que a cada paso se tenga un
namero reducido de variables y menor complejidad en los modelos.

Este tipo de reguladores llamados también seudo- compensadores, son desarrollados
con lafinalidad de fijar los polos del modelo lineal tangente a un valor independiente del
punto de operacion. Asi, se disefiaron los reguladores para los diversos sistemas
reducidos. Como requisito antes de realizar algun procedimiento para la obtencion de

los controles por esta técnica, se debe garantizar que el modelo lineal tangente (caso
SISO) dependa so6lo de la variable de estado que se va a controlar y que se cumplala

L - 0 :
condicion de gobernabilidad local (al(xo,uo) #0). Los desarrollos que se describen a
u
continuacion asumen como verdadera esta condicion.

2.3.1. Control de Velocidad
Para este control se asumio el modelo general de la planta:
. 1
mu = Fp, cos it + iquSmeTt (39)

Donde u es la variable de estado, u el angulo de vectorizacion, generalmente préximo a
ceroenlafase cruceroy F_es lasefial de control. El punto de equilibrio esta dado por:

y el sistema lineal tangente o de primer orden es:

. pSrefCTtuo cOoSs

0t = alue)du + b(ue)d Fry 1)

Definiendo la ley de control como:

0F,, = —K(ug, F},0)6u + /(éumf — du)dt (42)
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tal que el sistema en lazo cerrado, ley de control (42) mas planta, satisfagan los
requerimientos de desempefio s’ +2¢w s+w,” y error en estado estable nulo, se
tiene:

k(uo) = ‘waOm;;iecht“‘Jm (43)
2
ko(u,) = %

Realizando la integracién de la ley de control (42), se obtiene la siguiente la expresion
para el compensador de velocidad:

— 28w, mu(t) B lpSrefC’Ttuz(t) N mw?

Fo(t) = / (wres(t) — u(t))dt (44)

cosli 2 cospt coS [t

2.3.2. Control de Altitud

Para la obtencion de la ley de control de la altitud se efectuaron desarrollos similares al
presentado para la velocidad

2 o
N — Wn ~ o~ _ T24T +2Cw,
OE T —ucosBOkariT f (/‘TEf ~ )df T1T2k3 Q‘I‘
(45)
_ 142¢wn (TiT2) 4712 (w2 +K1) 6+ 2Cw,+T14+T2
T1Ta ks T1Toksu cos 6~

Donde , o, 7,, 7, son parametros del polinomio en lazo cerrado deseado (desempefio
fijado).

Cabe recordar que por disposiciones de los elementos, especialmente la géndola principal,
el dirigible no alcanzara un angulo 6 de 90 grados.

2.3.3. Control de Direccién

Para el control de direccion, se puede demostrar que bajo un procedimiento similar a los
anteriores, se llega a la ley de control que se presenta a continuacion.

w? 2w, + 1 wiT + 28w
§g = —2 rep — W)dt — —=—" -z Ty (46)
g le (1/) f ¢) k‘lT r k‘lT w
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2.3.4. Resultados de simulacién

La figura 5 presenta los resultados del control FOC, con el mismo modelo e idénticas
referencias utilizadas en los controles anteriores.
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Figura 5. Resultados de los controles NL's: de arriba a abajo, se presenta la evolucién de los sistemas,
los controles y las derivadas de las variables de control .

2.4. PRUEBAS CON LOS SISTEMAS REALES

Las pruebas fueron realizadas sobre las estructures Karma y Uran, pertenecientes
respectivamente al laboratorio LAAS/CNRS de Toulouse-Franciay a Uniandes de Bogota-
Colombia.

2.4.1. Pruebas con Karmay Uran

La figura 6 muestra el control sobre la velocidad aerodinamica v, y la sefial de control
enviada a los propulsores T, en dicho grafico se aclara el tipo de control que actia sobre
el sistema: un regulador PID, GPC o NL. Como se aprecia, generalmente el sistema logra
seqguir la referencia, pero hay momentos cuando la referencia exige demasiado al sistema
y se producen saturaciones en la sefial de control, por lo cual no logra llegar al punto
solicitado.
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Figura 6. Control de velocidad sobre los sistemas reales: Karmay Uran.

El control de altitud fue probado en Uran, bajo un desplazamiento en condiciones de vuelo crucero.
La figura 7 presenta la evolucion de la altitud cuando se aplica un regulador GPC. Se observan
variaciones fuertes en la sefial de control cuando trata de llevar el sistema a la referencia.
Estas acciones fuertes pueden ser ocasionadas en parte por la baja precision del sensor (+1).

La figura 8 presenta los resultados del control de direccion. Estas pruebas se realizaron sobre

la estructura Karma y ponen de manifiesto un aceptable desempeiio, logrando llegar a las
referencias solicitadas y en un tiempo apropiado a la dinAmica de lazo abierto del dirigible.
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Figura 7. Resultado del control de altitud sobre Uran.
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Figura 8. Resultado del control de direccién sobre Karma.

CONCLUSIONES

Un analisis sobre el comportamiento y el modelo dinamico planteado por la ecuacion
(3) del dirigible, permitié encontrar un modelo suficientemente representativo de la
dindmica del sistema en la fase de vuelo crucero. Bajo las hipétesis mencionadas en la
seccion 2, el modelo es valido durante el desplazamiento del dirigible en el plano
horizontal y con una limitacion en los radios de giros. Asi, los deslizamientos seran
minimos durante los giros del dirigible y se respetaran las condiciones de vuelo de esta
fase.

Se demostré que los modelos reducidos son suficientemente representativos de las
principales dinamicas del dirigible y por medio de ellos, se realiza la sintesis de todos los
tipos de reguladores aqui presentados.

Un analisis de estabilidad, realizado mediante pruebas en simulacién, prueba que los
dirigibles se mantendran siempre en la region de estabilidad, a condicién de respetar las
dinamicas asociadas a la fase de vuelo crucero.

Las experimentaciones sobre estructuras reales ponen de manifiesto que los reguladores
se desempefian bien en las labores de control de velocidad, altitud y direccion en la fase
de vuelo crucero.

Queda abierta la posibilidad de realizar trabajos futuros con reguladores multivariables.
Se espera abordar técnicas GPC multivariable, LQ o Backstepping.
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